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В представленной работе проведено определение оптимальной степени двухконтурности и 
степени повышения давления в вентиляторе двухконтурного турбореактивного двигателя. 
Было проиллюстрировано изменение эффективного удельного расхода топлива с учетом 
внешнего сопротивления мотогондолы двигателя. Полученные данные могут использоваться 
для приблизительной оценки параметров перспективных двигателей со сверхвысокими 
степенями двухконтурности, ориентированных на использование в силовых установках 
среднемагистрального самолета при заданных условиях полета. 
Ключевые слова: степень двухконтурности, ТРДД, удельный расход топлива, коэффициент 
сопротивления мотогондолы 
 
Введение 
Анализ и прогноз мирового рынка авиационной промышленности по данным [1] по-
казывает, что в настоящее время идет положительная тенденция объема продаж граждан-
ских самолетов (рис. 1). 
К двигателям современных гражданских самолетов предъявляются все более слож-
ные комплексы требований, однако одним из основных остается требование к их эконо-
мичности. Двухконтурные турбореактивные двигатели (ТРДД) для дозвуковых самолетов, 
имеющие степени двухконтурности   (отношение массового расхода воздуха через внеш-
ний контур к массовому расходу воздуха через внутренний контур) более 8…10, принято 
называть ТРДД со сверхвысокими степенями двухконтурности. Схема такого ТРДД пред-
ставлена на рис. 2. 
Главное отличие таких двигателей состоит в наличии редуктора. Редуктор позволяет 
устранить несоответствие в окружных скоростях вентилятора и турбины вентилятора. 
Увеличение отношения частоты вращения вентилятора к частоте вращения турбины за 
Аэрокосмический научный журнал. МГТУ им. Н.Э. Баумана 14 
счет редуктора позволяет увеличить окружную скорость турбины вентилятора и работу, 
создаваемую ее ступенями, тем самым уменьшая число ступеней турбины вентилятора, 
при этом сохраняя ее малые диаметральные размеры.  
 
Рис. 1. Перспективная динамика мирового рынка авиатехники и структура доходов от продаж 
 
 
Рис. 2. Схема ТРДД. 1 – одноступенчатый вентилятор; 2 – турбина вентилятора; 3 –редуктор;  
4 – газогенератор; 5 – сопло наружного контура; 6 – сопло внутреннего контура 
 
Даже с учетом массы редуктора в этом случае достигается сокращение общей массы 
двигателя и его габаритной длины [2]. В некоторых схемах были также применены венти-
ляторы с поворотными лопатками рабочих колес (ВПЛ). Применение вентилятора с пово-
ротными лопатками рабочих колес, имеющего малые расчетные окружные скорости лопа-
ток, позволяет снизить уровень шума от ВПЛ и обеспечить высокий КПД вентилятора в 
широком диапазоне режимов двигателя, что имеет важное значение для улучшения скоро-
стных и дроссельных характеристик таких ТРДД [3]. 
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Учет внешнего сопротивления двигателя 
Задача определения оптимальных параметров ТРДД с учетом всех действующих 
факторов является многопараметрической. Основными подлежащими оптимизации пара-
метрами являются: температура газа   , суммарная степень повышения давления в ком-
прессоре  к , степень двухконтурности  , степень повышения давления в вентиляторе   . 
Увеличение степени двухконтурности с одновременным повышением параметров рабоче-
го процесса ТРДД (температуры газа перед турбиной    и суммарной степени повышения 
давления компрессора  к ) позволяют в условиях дозвукового крейсерского полета само-
лета обеспечить снижение удельного расхода топлива С   [2]. При этом повышение значе-
ний    и  к  определяется уровнем технического совершенства. Стоит отметить, что есть 
и другие методы достижения экономичности двигателя, например, использование новых 
конструктивно-схемных решений [4] и [5], позволяющих кроме того улучшить экологиче-
ские характеристики [6]. 
Чрезвычайно важное значение имеет правильный учет внешнего сопротивления си-
ловой установки ТРДД дозвуковых самолетов с раздельными контурами, имеющих высо-
кие степени двухконтурности. Значительную долю внешнего сопротивления самолета да-
ет мотогондола, размеры которой зависят от диаметра вентилятора. Повышение степени 
двухконтурности двигателя уменьшает удельный расход топлива, но вызывает рост аэро-
динамического сопротивления. При заданной тяге увеличение степени двухконтурности 
приводит к снижению удельной тяги и к увеличению диаметра вентилятора. По этой при-
чине необходимо определить оптимальные параметры двигателя, при которых значение 
эффективного удельного расхода топлива является минимальным. 
Для оценки эффективного удельного расхода топлива, учитывающего аэродинами-
ческое сопротивление мотогондолы, использовался коэффициент сопротивления мото-
гондолы С , который определяется в виде суммы коэффициента сопротивления обечайки 
вентилятора С       нт и коэффициента сопротивления газогенератора С    : 
С  С       нт  С      
Зависимости С       нт и С     от степени двухконтурности   аппроксимированы по 
излагаемой в ЦИАМ методике следующим образом: 
С       нт            
                                              ; 
С               
                                              . 
Принято, что отношение диаметра миделя мотогондолы к диаметру вентилятора    
равно 1.25, что характерно для относительно «тонких» мотогондол современных ТРДД с 
высокой степенью двухконтурности. Таким образом, площадь миделя мотогондолы рас-
считывается по формуле: 
     
           
 
 
  
Эффективная тяга     равна: 
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      С  
    
 
 
       
где   – тяга, кгс;   – плотность, кг/м3;   
  – скорость полета, м/с . 
Эффективный удельный расход топлива: 
С    
 т
   
  
где  т– расход топлива, кг/с. 
Изменение коэффициентов сопротивления в зависимости от степени двухконтурно-
сти   представлено на рис. 3. 
 
Рис. 3. Изменение коэффициента сопротивления мотогондолы С , обечайки вентилятора С       нт и 
газогенератора С     
Исследование 
В данной работе будет рассматриваться двухконтурный турбореактивный двигатель, 
ориентированный на использование в силовой установке среднемагистрального самолета 
в классе 180 мест (одного из наиболее востребованных рынком вне зависимости от вари-
антов дальнейшего развития структуры сети и темпов роста авиаперевозок), совершающе-
го перевозки протяженностью до 5000 км. 
В рамках исследования проведена оптимизация степени двухконтурности   и степе-
ни повышения давления в вентиляторе    при заданных    и  к . В качестве критерия оп-
тимизации выбран эффективный удельный расход топлива С   . Расчет производился по 
методике, изложенной в [7] и [8]. Принятые для расчета основные параметры и показатели 
совершенства узлов ТРДД приведены  в табл. 1. Полученные с помощью системы 
MathCAD результаты расчета представлены на рис. 4. 
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Таблица 1 
Тяга двигателя  , кгс 1575 
Температура в камере сгорания Тг, К 1615 
Суммарная степень повышения давления в компрессоре  к  56 
Степень повышения давления в компрессоре высокого давления  квд 22 
КПД компрессора низкого давления  
кнд
 0.9 
КПД компрессора высокого давления  
квд
 0.85 
КПД вентилятора во втором контуре  
в  
 0.93 
Коэффициент полноты сгорания топлива  
кс
 0.995 
КПД турбины высокого давления  
твд
 0.92 
КПД турбины низкого давления  
тнд
 0.93 
КПД редуктора  
р
 0.99 
Механический КПД вала высокого давления  
мех вд
 0.99 
Коэффициент сохранения полного давления на входе в двигатель  вх 0.997 
Коэффициент сохранения полного давления второго контура     0.99 
Коэффициент сохранения полного давления в патрубке КНД-КВД  кнд квд 0.99 
Коэффициент сохранения полного давления в камере сгорания  кс 0.95 
Коэффициент сохранения полного давления в патрубке ТВД-ТНД  твд тнд 0.99 
Коэффициент сохранения полного давления в затурбинном диффузоре  тд 0.99 
Коэффициент скорости сопла  
с
 0.995 
Доля воздуха на охлаждение и утечки  охл 0.19 
 
 
Рис. 4. ЗависимостьС    от степени двухконтурности   при различных значениях   . 
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Выводы 
Результаты расчета (см. рис. 4) показывают, что при изменении степени двухконтур-
ности и степени повышения давления в вентиляторе существует минимум по эффектив-
ному удельному расходу топлива С   . Таким образом, согласно выбранному критерию 
оптимизации были найдены оптимальные значения параметров (см. табл. 2). 
Таблица 2 
 отп 14.25  в отп 1.4 С эф    0.5258 
кг
кгс ч
 
 
Стоит отметить, что при оптимизации параметров по эффективному удельному рас-
ходу топлива не учитываются такие факторы, как масса двигателя, потребный запас топ-
лива и др. Учет этих параметров приводит к уменьшению оптимальной степени двухкон-
турности и, соответственно, увеличению степени повышения давления в вентиляторе. 
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Nowadays, civilian aircrafts occupy the major share of global aviation industry market. As 
to medium and long - haul aircrafts, turbofans with separate exhaust streams are widely used. 
Here, fuel efficiency is the main criterion of this engine. The paper presents the research results 
of the mutual influence of fan pressure ratio and bypass ratio on the effective specific fuel con-
sumption. Shows the increasing bypass ratio to be a rational step for reducing the fuel consump-
tion. Also considers the basic features of engines with a high bypass ratio. Among the other 
working process parameters, fan pressure ratio and bypass ratio are the most relevant for consid-
eration as they are the most structural variables at a given level of technical excellence. The pa-
per presents the dependence of the nacelle drag coefficient on the engine bypass ratio. For com-
putation were adopted the projected parameters of prospective turbofans to be used in the power 
plant of the 180-seat medium-haul aircraft. Computation of the engine cycle was performed in 
Mathcad using these data, with fan pressure ratio and bypass ratio being varied. The combustion 
chamber gas temperature, the overall pressure ratio and engine thrust remained constant. Pres-
sure loss coefficients, the efficiency of the engine components and the amount of air taken for 
cooling also remained constant. The optimal parameters corresponding to the minimum effective 
specific fuel consumption were found as the result of computation. The paper gives recommen-
dations for adjusting optimal parameters, depending on the considered external factors, such as 
weight of engine and required fuel reserve. The obtained data can be used to estimate parameters 
of future turbofan engines with high bypass ratio. 
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